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Sazˇetak
Cilj ovog zavrsˇnog rada je provesti analizu cˇvrstoc´e krila lakog civilnog aviona s ob-
zirom na inercijske sile pri manevriranju i zapuhu vjetra primjenom metode konacˇnih
elemenata (engl. Finite Element Method). Prema EASA-inim normama konstruiran je
osnovni V-n dijagram. Raspodjela aerodinamicˇkog opterec´enja odredena je u programu
XFLR5. Numericˇki proracˇun cˇvrstoc´e odraden je u programu Abaqus. Aerodinamicˇko
opterec´enje je modelirano kao dvodimenzijsko polje tlaka na donjaci krila. Nakon sˇto
su dani rezultati numericˇke analize, opisano je lokalno ojacˇavanje konstrukcije da bi se
postigla zahtijevana cˇvrstoc´a, nakon cˇega je analiza ponovljena. Na kraju je dan kratak
zakljucˇak.
Kljucˇne rijecˇi: krilo, inercijske sile, metoda konacˇnih elemenata, aluminijske legure
xii
Summary
The aim of this thesis is to conduct a Finite Element Method analysis of a general avi-
ation aircraft wing subjected to inertial and gust loads. A V-n diagram is constructed in
accordance to EASA regulations. XFLR5 software is used to determine the aerodynamic
load distribution. The FEM analysis is done using Abaqus, wherein the aerodynamic
load is modeled as a two-dimensional pressure field acting upon the wing lower surface.
After assessing the results of the analysis, the wing structure is locally strengthened to
achieve the desired load-bearing capacity. Subsequently, the FEM analysis is repeated.
In the end, a brief conclusion is given.
Keywords: wing, inertial forces, finite element method, aluminium alloys
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1 Uvod
Projektiranje zrakoplova u vrijeme prije sazrijevanja racˇunalne tehnologije temeljilo
se na kombinaciji analiticˇkih metoda i eksperimentalnih podataka. S razvojem napred-
nih CFD (engl. Computational Fluid Dynamics) i FEM (engl. Finite Element Met-
hod) programa snizˇena je cijena i znatno su prosˇirene mouc´nosti razvoja zrakoplovnih
konstrukcija. Kao dio procesa projektiranja pojednostavljene konstrukcije krila lakog
civilnog aviona, u ovom radu izvrsˇen je numericˇki proracˇun cˇvrstoc´e krila izradenog od
aluminijskih legura s obzirom na inercijska opterec´enja i opterec´enja uslijed zapuha vje-
tra. Geometrija i razmjesˇtaj konstruktivnih elemenata krila preuzeti su iz diplomskog
rada [1], u kojem nije izvrsˇen proracˇun cˇvrstoc´e. Numericˇni model se sastoji od polu-
krila opterec´enog polovinom ukupne uzgonske sile. Krilo je jednostavne geometrije s
konstantnim profilom, konstantnom duljinom tetive i bez uvijanja. Maksimalna poletna
masa je odredena medusobnom usporedbom postojec´ih jednomotornih civilnih aviona,
te iznosi 2250 kg. Odabrani materijal je aluminijska legura Al-2024, koja je najcˇesˇc´e
koriˇstena u civilnom zrakoplovstvu. Aerodinamicˇko opterec´enje je procijenjeno pomoc´u
programa XFLR5 i preneseno u numericˇki model pomoc´u funkcije razvijene u programu
MATLAB R2008b. U programu Abaqus izvrsˇena je staticˇka linearna numericˇka analiza
cˇvrstoc´e.
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2 V − n dijagram
V-n dijagram sluzˇi za odredivanje dopusˇtenog inercijskog opterec´enja u ovisnosti o
brzini leta aviona. Apscisa predstavlja aerodinamicˇku brzinu V, dok ordinata predstavlja
normalno opterec´enje n, definirano kao
n =
L
W
, (2.1)
pri cˇemu je L uzgonska sila, a W tezˇina aviona. V-n dijagram je relevantan za proracˇun
cˇvrstoc´e konstrukcije krila jer prikazuje brzinska i manevarska ogranicˇenja unutar kojih
avion mozˇe letjeti bez opasnosti od osˇtec´enja ili loma konstrukcije. S lijeve strane,
podrucˇje leta je ogranicˇeno linijom maksimalnog koeficijenta uzgona CLmax, a na desnoj
strani je ogranicˇeno brzinom poniranja VD. Iznosi brzine krstarenja VC i brzine poniranja
VD odredeni su prema naputcima za lake civilne avione iz EASA-inih normi [2], te
iznose 90 m/s i 125 m/s. Zahtjevi na cˇvrstoc´u konstrukcije krila izrazˇeni su kroz dva
uvjeta. Prvi uvjet glasi da pri granicˇnom opterec´enju (engl. Limit Load) od +3 g i -1
g ne smije doc´i do trajnih deformacija u konstrukciji. Granicˇna opterec´enja odreduju
gornju i donju granicu V-n dijagrama. Drugi uvjet glasi da pri krajnjem opterec´enju
(engl. Ultimate Load) od +4,5 g i -1,5 g ne smije doc´i do loma konstrukcije, makar
su dozvoljene trajne deformacije. Pozitivna i negativna granicˇna opterec´enja odredena
su prema smjernicama u knjizi [3]. Iznosi krajnjih opterec´enja dobiveni su mnozˇenjem
granicˇnih opterec´enja sa standardnim faktorom sigurnosti u zrakoplovnom inzˇenjerstvu
od 1,5. Zapusi vjetra predstavljaju uzrok dodatnih naprezanja u konstrukciji. Prema
[2], normalno opterec´enje uslijed zapuha vjetra racˇuna se formulom
n = 1±
kg · ρ0 · Ude · V · a
2 · W
S
= 1±
0, 741 · 1, 225 · Ude · V · 4, 819
2 · 1226, 25
= 1±
Ude · V
560, 724
, (2.2)
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pri cˇemu je bezdimenzijski faktor smanjenja utjecaja zapuha kg definiran kao
kg =
0, 88 · µg
5, 3 + µg
, (2.3)
a bezdimenzijski parametar odnosa masa µg definiran je izrazom
µg =
2 · W
S
ρ · C · a · g
, (2.4)
Pri brzini VC ocˇekuju se zapusi brzine do 15,24 m/s, dok se pri brzini VD ocˇekuju zapusi
brzine do 7,62 m/s, uz linearnu promjenu brzine zapuha s brzinom leta [2]. Izraz (2.2)
daje pravac cˇiji nagib ovisi o aerodinamicˇkoj brzini V i brzini zapuha Ude. Sjeciˇsta
navedenih pravaca s vertikalama pripadajuc´ih brzina cˇine ovojnicu za zapuhe, unutar
koje avionu ne prijeti opasnost od osˇtec´enja ili loma konstrukcije uslijed zapuha vjetra.
Na slici 2.1 prikazan je V-n dijagram s ucrtanim linijama zapuha (engl. Combined flight
envelope).
Slika 2.1: V-n dijagram s ucrtanim linijama zapuha
3 Aerodinamicˇko
opterec´enje
Raspodjela aerodinamicˇke sile mozˇe znacˇajno utjecati na vrsˇne iznose naprezanja u
zrakoplovnim konstrukcijama. Za njenu priblizˇnu procjenu koriˇsten je XFLR5, program
namijenjen za analizu aerodinamicˇkih svojstava profila i krila pri malim iznosima Re.
Razvijen je za uporabu u modelarstvu i dostupan je besplatno. Program sadrzˇi cˇetiri
modula. Direct Foil Design je namijenjen za definiranje geometrije aeroprofila. XFoil
Inverse Design i XFoil Direct Analysis sluzˇe za analizu profila u ravninskom struja-
nju. Wing and Plane Design omoguc´uje definiranje geometrije i analizu aerodinamicˇkih
svojstava krila. Isti modul nudi modeliranje i aerodinamicˇku analizu repnih povrsˇina te
analizu stabilnosti letjelice.
Modul Wing and Plane Design za analizu krila koristi podatke generirane pri analizi
profila. Stoga je prvo potrebno provesti analizu profila, pri cˇemu mora biti obuhvac´en
raspon Re i α na kojem c´e se analizirati krilo.
Geometrija krila je preuzeta iz diplomskog rada [1]. Geometrijska svojstva krila dana
su u tablici 3.1.
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Tablica 3.1: Geometrijska svojstva krila
Aeroprofil NACA 0014
Duljina tetive 1,5 [m]
Raspon 12 [m]
Povrsˇina 18 [m2]
Vitkost 8 [-]
Suzˇenje 1 [-]
Kut strijele 0 [◦]
Kut dihedrala 0 [◦]
Na slici 3.1 prikazan je model krila definiran u XFLR5.
Slika 3.1: Model krila u programu XFLR5
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3.1. Analiza profila
Profil se analizira u modulu XFoil Direct Analysis . Potrebno je zadati raspon i
korak iznosa Re te raspon i korak α. Osim navedenih, ponudeni su i drugi parametri.
TripLocation (top) i TripLocation (bot) odreduju na kojem je postotku tetive nametnut
prisilan prijelaz u turbulentno strujanje. Pretpostavljena im je vrijednost 1, sˇto znacˇi
da na profilu nema prisilnog prijelaza. Parametar NCrit izrazˇava intenzitet okolnih
vibracija koje utjecˇu na razvoj turbulentnog strujanja. Njegov iznos utjecˇe na lokaciju
na kojoj dolazi do prijelaza. Rezultati analize profila prikazani su na slici 3.2.
Slika 3.2: Dijagram cl-α za razlicˇite iznose Reynoldsovog broja
Iznos Re se krec´e od 2.600.000 do 7.000.000, a α od 0◦ do 23◦. Za ostale parametre
prihvac´ene su unaprijed ponudene vrijednosti. S povec´anjem Re uocˇavaju se dvije pro-
mjene. Prvo, znacˇajno raste iznos maksimalnog koeficijenta uzgona clmax. Osim toga,
raste i napadni kut maksimalnog uzgona αmax.
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3.2. Analiza krila
Modul Wing and Plane Design nudi razlicˇite metode analize krila. Ponudena je
Metoda nosec´e linije (engl. Lifting Line Theory), Metoda vrtlozˇne resˇetke (engl. Vortex
Lattice Method) i 3D panelna metoda. Posˇto c´e se u numericˇki model unositi raspodjela
opterec´enja po rasponu i po tetivi, nuzˇno je koristiti 3D panelnu metodu. Na slici 3.3
prikazani su rezultati analize krila 3D panelnom metodom.
Slika 3.3: CL-CD i CL-α dijagrami krila
Analiza je provedena pri razlicˇitim brzinama unutar raspona Re iz analize profila.
Dok dijagram CL-CD pokazuje male razlike medu polarama, u dijagramu CL-α sve polare
se potpuno preklapaju. To znacˇi da gradijent koeficijenta uzgona CLα ne ovisi o Re.
Slika 3.4: Raspodjela lokalnog Cl po rasponu pri V = 30 m/s i α = 15, 5
◦
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Na slici 3.4 prikazana je raspodjela lokalnog koeficijenta uzgona po rasponu krila.
Krivulja raspodjele Cl ostaje kvalitativno ista pri svim brzinama i napadnim kutovima,
a mijenja se samo ukupan iznos CL. Takvi rezultati se mogu ocˇekivati pri analizi jed-
nostavnog krila bez uvijanja. Raspodjela koeficijenta tlaka po tetivi krila dana je na
slici 3.5.
Slika 3.5: Raspodjela Cp po tetivi pri α = 15, 5
◦ i α = 8, 5◦
Raspodjele su medusobno kvalitativno slicˇne pri napadnim kutovima iznad 10◦, dok
pri kutovima ispod 10◦ dolazi do smanjenja iznosa Cp u blizini napadnog ruba.
4 Numericˇki
proracˇun cˇvrstoc´e
4.1. Numericˇki model polukrila
Model polukrila u programu SolidWorks i parametri mrezˇe konacˇnih elemenata pre-
uzeti su iz diplomskog rada [1]. Polukrilo sadrzˇi 8 jednako razmaknutih rebara, 18
uzduzˇnica i 2 ramenjacˇe postavljene na 25% i 75% tetive. Uzduzˇnice su izvedene kao L
profili dimenzija 15x15x1 mm. Ramenjacˇu I profila sacˇinjava struk debljine 1 mm i poja-
sevi izvedeni koriˇstenjem dva L profila dimenzija 30x30x1 mm. Oplata je debela 1 mm,
dok je na mjestima preklapanja oplate s ramenjacˇama i uzduzˇnicama ukupna debljina
2 mm. Na mjestima preklapanja struka i pojaseva ramenjacˇa ukupna debljina iznosi 3
mm. Na slici 4.1 prikazan je geometrijski model uvezen u Abaqus/CAE pretprocesor.
Slika 4.1: Geometrijski model polukrila s osima globalnog koordinatnog sus-
tava
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Na slici 4.2 dan je presjek geometrijskog modela s vidljivom oplatom, ramenjacˇama
i uzduzˇnicama.
Slika 4.2: Presjek geometrijskog modela
4.1.1. Materijal
Konstrukcijski materijal je aluminijska legura Al-2024T3. Elasticˇna i plasticˇna svoj-
stva materijala dobivena su ocˇitavanjem iz σ − ǫ dijagrama u [4], koji je dan na slici
4.3.
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Slika 4.3: Vlacˇni i tlacˇni σ − ǫ dijagram ekstrudirane legure Al-2024T3 deb-
ljine ispod 6,3 mm (1 ksi iznosi 6,895 MPa)
Da bi se plasticˇna svojstva materijala pravilno definirala u Abaqus predprocesoru,
ocˇitane iznose naprezanja i deformacija potrebno je preracˇunati iz nominalnih u prave
vrijednosti. To je ucˇinjeno prema postupku danom u [5]. Gustoc´a materijala iznosi
2780 kg/m3. Granica tecˇenja iznosi 290 MPa, a vlacˇna cˇvrstoc´a iznosi 519,2 MPa.
Usporedbom vrsˇnih iznosa Von Misesovog naprezanja s ove dvije velicˇine procjenjuje se
hoc´e li doc´i do trajne deformacije ili do loma konstrukcije.
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4.1.2. Mrezˇa konacˇnih elemenata
Numericˇki model je diskretiziran vec´inom pravokutnim ljuskastim konacˇnim eleme-
natima reducirane integracije (S4R). Na mjestima na kojima geometrija ne dozvoljava
pravokutne elemente, koriˇsteni su osnovni trokutni elementi (S3). Nakon sˇto su defini-
rana svojstva materijala za izracˇun matrica krutosti, zadane su debljine presjeka svih
komponenata (slika 4.4).
Slika 4.4: Detalj polukrila bez oplate s bojom oznacˇenim debljinama ljusaka
Detalj mrezˇe konacˇnih elemenata prikazan je na slici 4.5. Mrezˇa sadrzˇi ukupno
107345 konacˇnih elemenata, od toga 107147 elemenata tipa S4R i 198 elemenata tipa
S3, sa 105573 cˇvorova i 633438 stupnjeva slobode.
Poglavlje 4. Numericˇki
proracˇun cˇvrstoc´e 13
Slika 4.5: Detalj numericˇkog modela s definiranom mrezˇom konacˇnih eleme-
nata
4.2. Rubni uvjeti
Rubni uvjeti su definirani kao uklijesˇtenje cˇvorova oplate, uzduzˇnica i ramenjacˇa za
koje vrijedi y = 0, tj. koji se nalaze u korijenu krila. Takvo uklijesˇtenje odgovara slucˇaju
konzolnog krila s nosivom oplatom. Numericˇki model s definiranim rubnim uvjetima
prikazan je na slici 4.6.
Slika 4.6: Numericˇki model s definiranim rubnim uvjetima
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4.3. Model opterec´enja
Raspodjelu aerodinamicˇke sile odredenu u poglavlju 3.2. potrebno je sˇto preciz-
nije prevesti u numericˇki model. U inicijalnoj fazi rada razmatrano je nekoliko nacˇina
aproksimacije opterec´enja. Pri zadavanju opterec´enja Abaqus/CAE nudi opciju Pre-
ssure, kojom se definira tlak u smjeru normale na povrsˇinu konacˇnog elementa. Nakon
sˇto se odabere povrsˇina i smjer djelovanja tlaka, moguc´e je opisati raspodjelu tlaka kao
konstantnu vrijednost, ili kao funkciju koordinata globalnog koordinatnog sustava. Ras-
podjela Cl po rasponu mozˇe se jednostavno aproksimirati kao diskretan niz stupaca s
konstantnim vrijednostima, kao sˇto je prikazano na slici 4.7.
Slika 4.7: Aproksimacija aerodinamicˇkog opterec´enja stupcˇanom raspodje-
lom Cl po polurasponu
Stupaca ima 7 sˇto odgovara geometriji modela koji je podijeljen na 7 segmenata
po polurasponu. Ovaj nacˇin zadavanja opterec´enja koriˇsten je u inicijalnoj fazi rada.
Uocˇljiva su velika odstupanja aproksimacije od izvorne raspodjele pri kraju poluraspona,
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sˇto navodi na potrebu za sofisticiranijim rjesˇenjem. Kao sˇto je spomenuto u poglavlju
3.2., raspodjela Cl po rasponu je kvalitativno jednaka za sve iznose Re i α. Stoga bi jedna
funkcija unesena u numericˇki model mogla jednako dobro aproksimirati sve slucˇajeve
opterec´enja. U tu svrhu, na temelju pretpostavke, napisan je polinom s racionalnim eks-
ponentima. Nakon sˇto je podesˇavanjem parametara postignuta zadovoljavajuc´a slicˇnost
s izvornom raspodjelom, dobivena je funkcija (4.1), cˇiji graf je prikazan na slici 4.8.
Cl(y) =
0, 102 · y + (0, 004 · y2,4 + 1) ·
√
88, 421863− (1, 567215 · y)2
48, 909834
(4.1)
Slika 4.8: Model kontinuirane raspodjele Cl po polurasponu
Na isti nacˇin aproksimirana je raspodjela koeficijenta tlaka po tetivi krila. Raspodjela
Cp po tetivi aproksimirana je funkcijom (4.2), koja je prikazana na slici 4.9.
Cp(x) = 0, 841787 · (
1
1, 03 · x+ 0, 19
−
1
40 · x+ 0, 3
− (0, 3 · x− 0, 29)2 − 0, 53) (4.2)
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Slika 4.9: Model kontinuirane raspodjele Cp po tetivi
Mnozˇenjem funkcije (4.1) sa funkcijom (4.2) dobiva se trodimenzijska funkcija (4.3)
Cp(x, y) = (
1
1, 03 · x+ 0, 19
−
1
40 · x+ 0, 3
− (0, 3 · x− 0, 29)2 − 0, 53)·
0, 102 · y + (0, 004 · y2,4 + 1) ·
√
88, 421863− (1, 567215 · y)2
58, 102364
,
(4.3)
koja aproksimira kontinuiranu raspodjelu tlaka po cijeloj donjaci polukrila. Graficˇki
prikaz funkcije (4.3) dan je na slici 4.10.
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Slika 4.10: Aproksimacija aerodinamicˇkog opterec´enja kontinuiranom raspo-
djelom Cp po donjaci polukrila
Funkcijom (4.3) postizˇe se dobra aproksimacija polja tlaka dobivenog aerodinamicˇkom
analizom. Stoga c´e ta funkcija biti koriˇstena pri definiranju opterec´enja numericˇkog mo-
dela. Model s definiranim rubnim uvjetima i opterec´enjem zadanim na cijeloj donjaci
pomoc´u funkcije (4.3) prikazan je na slici 4.11.
Slika 4.11: Numericˇki model polukrila sa zadanim rubnim uvjetima i konti-
nuiranom raspodjelom Cp po donjaci
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Pri definiranju tlacˇnog opterec´enja u programu Abaqus, iznos rezultantne sile je
odreden mnozˇenjem parametra Magnitude s povrsˇinskim integralom funkcije raspodjele
tlaka. Funkcija (4.3) je pomnozˇena odgovarajuc´im koeficijentom tako da njen integral
po povrsˇini krila bude jednak 1. Zadavanje opterec´enja je time svedeno na definiranje
iznosa parametraMagnitude, koji je jednak umnosˇku polovine mase aviona, gravitacijske
konstante g i normalnog opterec´enja n.
4.4. Analiza
Provedene su staticˇke linearne analize u cilju izracˇunavanja naprezanja pri pozi-
tivnim i negativnim granicˇnim opterec´enjima te pri pozitivnim i negativnim krajnjim
opterec´enjima. U poglavlju 3. ustanovljeno je da s povec´anjem α raspodjela Cl po
rasponu ostaje kvalitativno ista, dok raspodjela Cp po tetivi ima povec´anje ekstrema u
blizini napadnog ruba. Procijenjeno je da ta promjena nije znacˇajna te da su rezultati
analiza s modelom razvijenim u potpoglavlju 4.3. mjerodavni za sve brzine leta, a
time i za cijeli V-n dijagram. Na temelju usporedbe vrsˇnih vrijednosti Von Misesovog
naprezanja sa granicom tecˇenja ili vlacˇnom cˇvrstoc´om materijala procjenjivano je da li
model zadovoljava uvjete cˇvrstoc´e.
5 Rezultati
Na slijedec´im dijagramima dana su Von Misesova naprezanja duzˇ poluraspona u
najopterec´enijem pojasu ramenjacˇe. Kod pozitivnih opterec´enja je najopterec´eniji bio
donji pojas prednje ramenjacˇe, dok je kod negativnih opterec´enja najopterec´eniji bio
gornji pojas prednje ramenjacˇe. Naprezanja uslijed pozitivnog granicˇnog opterec´enja
od +3 g prikazana su na slici 5.1.
Slika 5.1: Von Misesova naprezanja pri +3 g
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Vrsˇni iznos naprezanja dosezˇe 405 MPa, sˇto je daleko iznad granice tecˇenja. Osim
toga, u korijenu krila dolazi do velikih progiba koji ukazuju na moguc´nost gubitka sta-
bilnosti uzduzˇnica i oplate, kao sˇto se vidi na slici 5.2.
Slika 5.2: Von Mises naprezanja u [Pa] u detalju korijena krila bez oplate s
vidljivim izvijanjem uzduzˇnica pri opterec´enju od +3 g
Naprezanja uslijed negativnog granicˇnog opterec´enja od -1 g prikazana su na slici
5.3.
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Slika 5.3: Von Misesova naprezanja pri -1 g
Vrsˇni iznos u ovom slucˇaju dosezˇe 135 MPa, sˇto je prihvatljivo. Ipak, josˇ uvijek
dolazi do izvijanja uzduzˇnica u korijenu krila, sˇto nije dozvoljena pojava. Naprezanja
uslijed pozitivnog krajnjeg opterec´enja od +4,5 g prikazana su na slici 5.4.
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Slika 5.4: Von Misesova naprezanja pri +4,5 g
Kada se materijal modelira bez plasticˇnosti, odziv konstrukcije je proporcionalan op-
terec´enju. Zato je u ranijim analizama opterec´enje od +4,5 g stvaralo vrsˇna naprezanja
od preko 600 MPa. Kada se modelira i plasticˇnost, u konstrukciji dolazi do plasticˇnih
deformacija i ocˇvrsnuc´a cˇime se smanjuju vrsˇna naprezanja. Zato je u ovoj analizi vrsˇna
vrijednost od 480 MPa josˇ uvijek manja od vlacˇne cˇvrstoc´e, sˇto upuc´uje da pri krajnjem
opterec´enju nec´e doc´i do loma konstrukcije. Konstrukcija ipak ne zadovoljava zbog ve-
like moguc´nosti pojave izvijanja uzduzˇnica i oplate u korijenu krila (slika 5.5), kao i do
progiba od 2,46 m na kraju raspona (slika 5.6). Neocˇekivano je sˇto su progibi uzduzˇnica
i oplate u vlacˇnoj zoni izrazˇeniji nego u tlacˇnoj zoni. Pretpostavlja se da je to rezultat
aerodinamicˇkog opterec´enja koje je modelirano kao polje tlaka na donjaci krila.
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Slika 5.5: Von Mises naprezanja u [Pa] u detalju korijena krila bez oplate s
vidljivim izvijanjem uzduzˇnica pri opterec´enju od +4,5 g
Slika 5.6: Dijagram progiba krila pri opterec´enju od +4,5 g
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Naprezanja uslijed negativnog krajnjeg opterec´enja od -1,5 g prikazana su na slici 5.7.
Slika 5.7: Von Misesova naprezanja pri -1,5 g
Vrsˇna vrijednost naprezanja od 203 MPa je nizˇa od granice tecˇenja, ali ponovo dolazi
do izvijanja uzduzˇnica u korijenu krila.
5.1. Lokalno ojacˇani model
Iz rezultata je vidljivo da model mora biti lokalno ojacˇan. Pritom treba voditi
racˇuna o tehnologicˇnosti izvedbe ojacˇanja na aluminijskoj konstrukciji krila. Ojacˇani
model prikazan je na slici 5.8.
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Slika 5.8: Detalj lokalno ojacˇanog modela bez oplate s bojom oznacˇenim deb-
ljinama ljusaka
Naprezanja uslijed pozitivnog granicˇnog opterec´enja od +3 g prikazana su na slici
5.9.
Slika 5.9: Von Misesova naprezanja pri +3 g
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Vrsˇni iznos naprezanja dosezˇe 281 MPa, sˇto je malo ispod granice tecˇenja. U korijenu
krila josˇ uvijek dolazi do izvijanja uzduzˇnica, kao sˇto se vidi na slici 5.10.
Slika 5.10: Von Mises naprezanja u [Pa] u detalju korijena lokalno ojacˇanog
krila bez oplate s vidljivim izvijanjem uzduzˇnica pri opterec´enju
od +3 g
Naprezanja uslijed negativnog granicˇnog opterec´enja od -1 g prikazana su na slici 5.11.
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Slika 5.11: Von Misesova naprezanja pri -1 g
Vrsˇni iznos u ovom slucˇaju dosezˇe 94 MPa, sˇto je prihvatljivo. Ipak, josˇ uvijek dolazi
do izvijanja uzduzˇnica. Naprezanja uslijed pozitivnog krajnjeg opterec´enja od +4,5 g
prikazana su na slici 5.12.
Slika 5.12: Von Misesova naprezanja pri +4,5 g
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Vrsˇno naprezanje u ovom slucˇaju iznosi tek 346 MPa, sˇto je daleko ispod vlacˇne
cˇvrstoc´e. Izvijanje uzduzˇnica u korijenu krila prikazano je na slici 5.13.
Slika 5.13: Von Mises naprezanja u [Pa] u detalju korijena lokalno ojacˇanog
krila bez oplate s vidljivim izvijanjem uzduzˇnica pri opterec´enju
od +4,5 g
Krilo na kraju raspona ima progib od 0,7 m. Dijagram progiba dan je na slici 5.14.
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Slika 5.14: Dijagram progiba ojacˇanog krila pri opterec´enju od +4,5 g
Naprezanja uslijed negativnog krajnjeg opterec´enja od -1,5 g prikazana su na slici 5.15.
Slika 5.15: Von Misesova naprezanja pri -1,5 g
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Naprezanja dosezˇu 141 MPa.
6 Zakljucˇak
Lokalnim ojacˇavanjem konstrukcije uspjesˇno su smanjeni vrsˇni iznosi naprezanja
cˇime su zadovoljeni uvjeti granicˇnih i krajnjih opterec´enja. Medutim, nije rijesˇena
moguc´nost gubitka stabilnosti pojedinih elemenata konstrukcije, koja izlazi iz opsega
ovog rada. Veliki progibi uzduzˇnica i oplate su mozˇda uzrokovani aerodinamicˇkim op-
terec´enjem koje je modelirano kao razlika tlaka na gornjaci i donjaci narinuta na donjaku
krila. Ojacˇavanje konstrukcije je u ovom radu bilo svedeno na podebljavanje postojec´e
geometrije. Ako bi se umjesto toga upotrijebili konstrukcijski elementi drukcˇijeg pre-
sjeka, mozˇda bi se dobila strukturno ucˇinkovitija konstrukcija koja bi uz manju masu
izdrzˇavala potrebna opterec´enja bez deformacije, loma ili lokalnog gubitka stabilnosti.
31
Literatura
[1] Ivan Turcˇinovic´. Diplomski rad, Fakultet Strojarstva i Brodogradnje, 2012.
[2] Certification Specifications and Acceptable Means of Compliance for Normal, Utility,
Aerobatic, and Commuter Category Aeroplanes CS-23, 2015.
[3] Daniel P. Raymer. Aircraft Design: A Conceptual Approach. 1992.
[4] METALLIC MATERIALS AND ELEMENTS FOR AEROSPACE VEHICLE
STRUCTURES, United States Department of Defense, 2003.
[5] Getting started with Abaqus: Interactive edition, Simulia Corp.
32
